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Abstract of EP1 143027 

A method for the fabrication of aircraft structural elements from an aluminium alloy comprises the ca 
of a preformer with a specific composition, the hot, and possibly cold, transformation of this preform* 
obtain a product, putting this product into solution at between 540 and 570 degrees C, annealing the 
product, the production of the structural element by forming and possibly welding and tempering the 
structural element, in one or more stages, at 175 degrees C for a time expressed in hours of betwee 
160+57 gamma ) and (-184+ 69 gamma ), where gamma is the sum of the % composition by weight 
+ 2Mg + 2Cu. 

The composition of the aluminium alloy is 0.7-1.3% Si, 0.6-1.1% Mg, 0.5-1.1% Cu, 0.3-0.8% Mn, les 
15 Zn, less than 0.3% Fe, less than 0.20% Zr, less than 0.25% Cr, with other elements each less ths 
0.05% and less than 0.15% in total, the rest being aluminium. 

An Independent claim is included for the aircraft structural fuselage element fabricated by this methc 
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(54) Precede de fabrication d'elements de structure d'avions en alliage d'aluminium Al-Si-Mg 



(57) L'invention a pour objet un proc£d£ de fabrica- 
tion d'un 6l6ment de structure d'avion, notamment un 
£l£ment de fuselage, a partir de produits lamin£s, fil6s 
ou forg£s en alliage d'aluminium de composition (% en 
poids) : 

Si; 0,7 — 1,3 Mg : 0,6 — 1,1 Cu : 0,5 — 1; 
1 Mn : 0,3 — 0,8 Zn < 1 Fe < 0,30 Zr < 
0,20 Cr < 0,25 autres elements < 0,05 chacun et < 
0,15 au total, reste aluminium, comportant : 

une mise en solution du produit entre 540 et 570°C, 
une trempe 

la realisation de I'6l6ment de structure par mise en 



forme du produit, et £ventuellement soudage, 
le revenu de lament de structure, en un ou plu- 
sieurs paliers, pour lequel le temps Equivalent total 
a 1 75°C exprim£ en heures est compris entre (-1 60 
+ 577) et (-1 84 + 69y), y 6tant la somme des teneurs 
en % en poids Si + 2Mg + 2Cu. 

L'invention conduit a une amelioration de la toleran- 
ce aux dommages sans perte sur les autres propri£t£s 
d'emploi. 
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Description 

Domalne de I'lnvention 

s [0001] ^invention concerne !e domaine des produits lamines, files ou forges en alliage d'aluminium Al-Si-Mg de la 
s6rie 6000 selon les designations d'aliiages de I'Aluminum Association, destines k la fabrication d'eiements de structure 
d'avions, notamment d'eiements de fuselage. 

Etat de la technique 

10 

[0002] Les fuselages des avions commerciaux sont realises pour la plupart k partir de toles en alliage 2024 k retat 
T3 ou T351 , plaqu6es sur les deux faces d'un alliage d'aluminium peu charge, par exemple un alliage 1050 ou 1070, 
dans le but d'ameiiorer la resistance k la corrosion. L'6paisseur du placage peut representee selon l'6paisseur de la 
t6le d'£me, entre 2 et 12% de I'epaisseur totale. 

15 [0003] Depuis plusieurs annees, on a propose d'utiliser pour les panneaux de fuselage, k la place de I'aliiage 2024 
ou des alliages voisins, des alliages Al-Si-Mg de la s6rie 6000. Ces alliages, 6galement k traitement thermique, pr6- 
sentent de bonnes caracferistiques mecaniques k retat traife, un module d'eiasticite eieve et une densife plus faible 
que celle du 2024. II s'agit de plus d'aliiages facilement soudables, ce qui permettrait de reduire le nombre des as- 
semblages rivefes , qui sont u ne source de surcoQt, et egalement des sites de concentration de contraintes et d'in itiation 

20 de corrosion. 

[0004] Le brevet US 4589932 (Alcoa) decrit I'utilisation, pour des elements de structure d'avions, d'un alliage, enre- 
gistrd ulferieurement sous la designation 6013, de composition (% en poids) : 
Si : 0,4 - 1 ,2 Mg : 0.5 - 1 ,3 Cu : 0,6 - 1 ,1 Mn:0,1 -1 Fe<0,6 

Le brevet EP 0173632, au nom de la demanderesse, d6crit un alliage, enregistre ulterieurement sous la designation 

25 6056, de composition : 

Si : 0,9 - 1 ,2 Mg : 0,7 - 1 ,1 Cu : 0,3 - 1 ,1 Mn : 0,25 - 0,75 Zn : 0,1 - 0,7 Zr : 0,07 - 0,2 Fe < 0,3 
Le brevet EP 0787217, egalement au nom de la demanderesse, concerne un traitement de revenu particulier, condui- 
sant k un etat T78, pour un alliage du type 6056, de manifere k le d6sensibiliser k 1a corrosion intercristalline, et k 
permettre ainsi son utilisation sans placage pour le fuselage des avions. Ce revenu se definit par une durSe totale, 

30 mesur6e en temps equivalent k 175°C, comprise entre 30 et 300 h, et de preference entre 70 et 120 h. Ce develop- 
pement a fait I'objet d'une communication de R. Dif , D. B6chet, T. Warner et H. Ribes : « 6056 T78 : A corrosion resistant 
copper-rich 6xxx alloy for aerospace applications » au congrfcs lCAA-6 (juillet 1998) k Toyohashi (Japon), et publie 
dans les Proceedings du congrfcs, pages 1991-1996. 

La mise en forme des pieces se fait de preference k retat T4, dans lequel I'aliiage 6056 presente une excellente 
35 formabilife. Le revenu est effecUfe sur les pieces formees et eventuellement soudees. L'utilisation du 6056 k I'gtat T78 
conduit k une d£sensibilisation complete k la corrosion intercristalline du joint soude ou du produit de base, et k des 
caracferistiques mecaniques statiques equivalentes k celles du 2024 T3 ou T351 plaque. Cependant, il est apparu 
souhaitable d'ameiiorer les resultats obtenus en ce qui concerne la tolerance aux dommages, tout en conservant les 
proprietes mecaniques statiques et la desensibilisation k la corrosion intercristalline. 

40 

Objetde I'lnvention 

[0005] Uinventton a pour objet un proc6de de fabrication d'un element de structure d'avion k partir de produits tanni- 
nes, files ou forges en alliage d'aluminium comportant : 

45 

la coulee d'une ebauche de composition (% en poids) : 

Si : 0,7 - 1 ,3 Mg : 0,6 - 1 ,1 Cu : 0,5 - 1 ,1 Mn : 0,3 - 0,8 Zn < 1 Fe < 0,30 Zr < 0,20 Cr < 0,25 autres elements < 0,05 
chacun et < 0,15 au total, reste aluminium, 

la transformation k chaud, et eventuellement k froid, de cette ebauche pour donner un produit, 
50 . la mise en solution du produit entre 540 et 570°C, 
la trempe du produit, 

la realisation de i'6iement de structure par mise en forme du produit, et eventuellement soudage, 
le revenu de I'6l6ment de structure, en un ou plusieurs palters, pour lequel le temps equivalent total k 175°C 
exprime en heures est compris entre (-1 60 + 57$ et (-1 84 + 69y), y 6tant la somme des teneurs en % en poids Si 
55 + 2Mg + 2Cu. 

L'invention a 6galement pour objet un proc6d6 de fabrication d'un 6l6ment de structure d'avion, dans lequel la com- 
position des produits appartient k un domaine de composition preferentiel (% en poids) : 
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Si: 0,7 -1,1 Mg:0,6-0,9Cu :0,5-0,7Mn : 0,3 - 0,8 Zr < 0,2 Fe<0,2Zn<0,5 Cr < 0,25 Mg/Si < 1, Si + 2Mg : 2 -2,6 

autres ElEments < 0,05 chacun et 0,15 au total, reste aluminium, 

et le revenu a une durEe comprise entre 40 et 65 h de temps Equivalent total & 1 75°C. 

Elle a aussl pour objet un ElEment de fuselage d'avion rEalisE k partir de produits de la composition prEfErentieUe 
5 indiquEe ci-dessus. 

Description des figures 

[0006] La figure 1 repr6sente, sous forme de courbes de Wdhler, la durEe de vie en fatigue d'Echantillons selon 
10 I'exemple 1 k I'Etat T6 et T78, avant et aprEs exposition prolongEe en atmosphere marine. 

La figure 2 reprEsente les rEsultats des essais de corrosion intercristalline en fonction de la limite d'ElasticitE sens TL 
k I'Etat T4 pour les Echantillons des exemples 6 et 7, 

Description de I'invention 

15 

[0007] L'invention repose sur la constatation qu'& I'intErieur du domaine de composition et de revenu droits dans 
le brevet EP 0787217, il existe un domaine restreint reliant les ElEments majeurs de la composition (Si, Mg et Cu) et 
le temps Equivalent total k 175°C du revenu, tel que ce paramEtre est dEfini dans EP 0787217, domaine pour lequel 
on obtient, par rapport aux rEsultats divulguEs dans les exemples de ce brevet europEen, une amelioration des carac- 

20 tEristiques mEcaniques statiques et de la tolerance aux dommages, sans influence nEfaste sur la sensibility k la cor- 
rosion intercristalline. On peut ainsi relier k chaque composition d'alliage un facteur y Egal k la somme des teneurs (en 
% en poids) Si + 2Mg + 2Cu, et k ce facteur y une plage de temps Equivalent k 175°C pour le revenu comprise (en 
heures) entre (-1 60 + 57y) et (-1 84 + 697), et de prEfErence entre (-150 + 57y) et (-1 84 + 69y). 
Plus particulferement, les inventeurs ont mis en Evidence qu'en dEchargeant I'alliage par rapport aux compositions 

25 des exemples du brevet europEen, c'est-&-dire en se pla^ant plutdt dans la partie basse des plages de teneurs pour 
ces 3 Elements, tout en s'efforgant que ces Elements soient mis en solution aussi complement que possible, I'alliage 
devenait moins sensible k la corrosion intercristalline k sur-revenu donnE, et que par consequent, on pouvait le dE- 
sensibiliser avec un sur-revenu moins poussE. Ainsi, dans le domaine de composition prEfErentiel mentionnE plus 
haut, avec notamment Cu < 0,7% et Si + 2Mg < 2,6%, le temps Equivalent k 175°C du revenu pour atteindre I'Etat T78 

30 avec dEsensibilisation totale se situe entre 40 et 65 h, soit en dessous de la plage prEfErentielle (70 k 1 20 h) indiquEe 
dans le brevet EP 0787217. Cependant, pour obtenir une rEsistance mEcanique suffisante, il est nEcessaire de main- 
tenir Cu > 0,5% et Si + 2Mg > 2,0 et de prEfErence > 2,3%. 

Dans ce domaine de composition prEfErentiel, associE k un revenu T78 k temps Equivalent k 1 75°C compris entre 40 
et 65 h, on peut obtenir, outre une dEsensibilisation complete k la corrosion intercristalline, le niveau de propriEtEs 
35 suivant en matiEre de caractEristiques mEcaniques statiques, de tenacity et de Vitesse de propagation de fissures 

- une limite d'ElasticitE R 0|2 (sens TL) > 330 MPa, une rEsistance k la rupture R m (sens TL) > 360 MPa et un allon- 
gement A (sens TL) > 8%. 

une tEnacitE en contrainte plane, mesurEe dans le sens T-L, selon la notme ASTM E561 , telle que Tune au moins 
40 des propriEtEs suivantes soit vErifiEe : 

K R (Aa = 20 mm) > 90 MPaVm 
K R (Aa = 40 mm) > 115 MPaVm 
K c0 > 80MPaVm 
45 K c >110MPaVm 

[0008] Les mesures sont effectuEes sur une Eprouvette CCT de largeur W = 760 mm et de longueur de fissure initiale 
2aQ = 253 mm. Uessai permet de dEfinir la courbe R du matEriau, donnant la rEsistance k la dEchirure Kr en fonction 
de I'extension de la fissure Aa. On peut ensuite calculer k partir de cette courbe, et selon la procedure indiquEe par L. 
so Schwarmann dans Aluminium, 1991 , vol.67, n° 5, p. 479, les tEnacitEs apparente et effective K c qui correspondent 
k la rupture d'une Eprouvette virtuelle de type CCT de largeur W = 400 mm et de longueur de fissure initiale 2ao = 133 
mm. 

une tEnacitE dans le sens L-T, mesurEe dans les mEmes conditions que celle dans le sens T-L, telle que i'une au 
55 moins des propriEtEs suivantes sort vErifiEe : 



K c0 > 90MPaVm 
K c >130MPaVm. 
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une Vitesse de propagation de fissures da/dn, mesuree dans le sens T-L selon la norme ASTM E647 pour R = 0,1 
sur une eprouvette de type CCT de largeur W = 160 mm, inferieure k : 

2 10" 3 mm/cycle pour AK = 20 MPaVm 
5 4 1 0 -3 mm/cycle pour AK = 25 MPaVm 

8 10* 3 mm/cycle pour AK = 30 MPaVm 

Enfin, on constate, & cet etat T78 particulier, un moindre abattement de la tenue en fatigue aprfcs une exposition 
prolong6e en milieu corrosif qu'fc I'etat T6. 
10 Cet ensemble de proprietes, associe au fait que I'alliage est soudable, le rend particulierement apte k la fabrication 
d'eiements de structure d'avions, notamment de fuselage. 

II est egalement possible d'utiliser I'alliage, dans la composition preferentielle de I'invention, k I'etat T6. Le niveau de 
proprietes obtenues k cet 6tat T6 avec la composition pr6f6rentielle de I'invention, en mattere de caracteristiques 
mecaniques statiques, de tenacite et de vitesse de propagation de fissures est le suivant : 

15 

une limite d'eiasticite R 0 2 (sens TL) > 350 MPa, une resistance k la rupture R m (sens TL) > 380 MPa et un allon- 
gement A (sens TL) > 6%. 

une tenacity dans le sens T-L, mesuree dans les m§mes conditions que pour I'etat T78 mentionne plus haut, telle 
que Tune au moins des proprietes suivantes 
20 soit v6rifi6e : 

K R (Aa = 20 mm) > 95 MPaVm 
K R (Aa = 40 mm) > 120 MPaVm 
KcO > 85 MPaVm 
25 Kc> 115 MPaVm 

une tenacite mesurSe dans le sens L-T dans les m§mes conditions, telle que Tune au moins des proprietes sui- 
vantes soit v6rifi6e : 

30 Kcq > 100 MPaVm 

150 MPaVm. 

une vitesse de propagation de fissures da/dn, mesuree dans les m§mes conditions qu'& I'etat T78, inferieure a : 

35 2 1 0" 3 mm/cycle pour AK = 20 MPaVm 

4 1 0" 3 mm/cycle pour AK = 25 MPaVm 
8 10' 3 mm/cycle pour AK = 30 MPaVm 

Cet ensemble de propri6t6s, associe k la soudabilite de I'alliage, rend le produit particulierement apte k la fabrication 

40 d'eiements de fuselage d'avions. 

Le proc6d6 de fabrication selon ('invention comporte la coulee d'une ebauche an alliage de la composition mention n6e, 
cette ebauche etant une plaque pour les produits Iamin6s, une billette pour les produits files ou un bloc de forge pour 
les produits forges. L'6bauche est scalpee, puis rechauffee avant sa transformation k chaud par laminage, filage ou 
forgeage, et eventuellement transformee k froid. Aprfes d6coupe au format approprie, le demi-produit obtenu est mis 

45 en solution k une temperature comprise entre 540 et 570°C, trempe, g6n6ralement k I'eau froide, et parachev6, cette 
derniere etape ayant essentiellement pour but de r6sorber les deformations du demi-produit issu de le trempe. C'est 
le plus souvent k cet 6tatT4 que le produit est Iivr6 pour la mise en forme de I'eiement de structure, et eventuellement 
son soudage. L'eiement mis en forme et, le cas 6ch6ant soude, est soumis ensuite au traitement de revenu selon 
I'invention. 

50 La demanderesse a constate qu'il est avantageux d'ajouter, avant le scalpage, une etape d'homog£n£isation k une 
temperature comprise entre 540 et 570°C. Cette homog6n6isation peut etre du type mono-palier, ou du type bi-palier, 
le second palier etant k une temperature sup6rieure au premier. Elle contribue k ameiiorer la formabilite du produit k 
I'etat T4, ainsi qu'& diminuer la taille de grain, ce qui conduit k une diminution de la rugosite du metal lorsque celui-ci 
subit un usinage chimtque. Or, une rugosite trop importante peut entraTner I'amoryage de micro-fissures en fatigue. 

55 par ailleurs, les essais ont montre que la desensibilisation k la corrosion intercristalline est d'autant plus efficace que 
le metal est plus ecroui k I'etat T4. Cet ecrouissage peut resulter des operations de parachfevement telles que le 
defripage ou le planage par rouleaux ou par traction dans le cas des tdles, et la traction ou retirage dans le cas des 
profiles, II peut resulter egalement des operations de mise en forme des pieces par roulage, etirage-formage, embou- 
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tissage, fluotournage ou pliage. Cet ecrouissage, d'au moins 1%, et de preference d'au moins 2% d'allongement per- 
manent, peut §tre relatlvement important, par exemple jusqu'fc 10%, voire 15% d'allongement permanent ; en effet, on 
constate, de manure surprenante, qu'un ecrouissage important, bien qu'il acceifcre la cinetique de revenu, ne fait pas 
diminuer la limite d'6lasticite k Petat T78 par rapport au mdme produit non 6croui. 

5 Cette possibility d'utiliser un ecrouissage important ameiiorant la resistance k la corrosion intercristalline est particu- 
li&rement utile dans le cas, assez frequent dans la fabrication du fuselage d'un avion, ou on doit assembler des t6les 
minces et des profiles. La demanderesse a constate, en effet, que la desensibilisation k la corrosion intercristalline est 
plus difficile k r£aliser sur les profiles que sur les tdtes, sans doute k cause de la difference de structure metallurgique 
entre eux. Si on proc&de k la mise en forme s£par6e des tdles et des profiles, puis k leur soudage avant le revenu, 

10 celui-ci risque de conduire k une difference de resistance k la corrosion entre les parties issues de profiles et celles 
issues de tdles. Pour remedier k cet inconvenient, plutdt que de choisir un revenu irks pousse pour desensibiliser les 
profiles, ce qui conduirait k une perte de resistance mecanique importante, il est preferable de garder le revenu T78 
adapte k la d6sensibilisation des tdles, et de soumettre les profiles k un ecrouissage supplemental pour amener leur 
resistance k la corrosion intercristalline au mdme niveau que celle des tdles minces. 

15 

Exemples 
Exemple 1 

20 [0009] On a couie une plaque de composition (% en poids) correspondant k I'exemple 3 du brevet EP 078721 7, k 
savoir : Si : 0,92 Mg : 0,86 Cu : 0,87 Mn : 0,55 Fe : 0,19 Zn : 0,15 Zr : 0,10 soit Mg/Si = 0,93 et Si + 2Mg = 2,64 La 
plaque a ete rechauffee k 530°C, scalp6e, laminee k chaud puis k f roid jusqu'6 repaisseur de 3,2 mm . Des echantillons 
de la tdle obtenue ont 6te mis en solution k 550°C, tremp6s k I'eau, parachev6s et soumis k un revenu. Pour les uns, 
le revenu a ete de 8 h k 175°C pour obtenir retat T6, c'est-6-dire Petat correspondant k la resistance mecanique 

25 maximale ; pour les autres, il a 6t6 de 6 h k 175°C puis 2 h k 220°C, soit un temps equivalent k 175°C de 95 h, pour 
obtenir Petat T78, comme indique dans I'exemple 3 du brevet EP 0787217. 

On a mesure les caracteristiques mecaniques dans le sens TL, k savoir la resistance k la rupture Rm (en MPa), la 
limite d'eiasticite conventlonneile k 0,2% d'allongement R 0 2 (en MPa), et I'allongement k la rupture A (en %), ainsi 
que la sensibility k la corrosion intercristalline (CI) selon la norme militaire am6ricaine MIL-H-6088. On definit une 
30 d6sensibilisation complete par I'absence de ramifications de corrosion de plus de 5 \irr\ de long. Les r6sultats sont 
donn6s au tableau 1 : 



Tableau 1 



Etat 


Ro,2 (TL) 


Rm (TL) 


A(TL) 


Sensibiiite CI 


T6 


364 


408 


7 


Oui 


T78 


304 


343 


8 


Non 



[0010] Pour Petat T78, on a mesure 6galement la t6nacit6 par la methode de la courbe R, selon la norme ASTM E 
561 . L'essai, effectue sur une eprouvette de type CCT de largeur W = 760 mm et de longueur de fissure centrale 2aQ 
= 253 mm, permet de deduire la courbe qui relie la resistance k ia dechirure K R k Paccroissement de la fissure Aa. 
Pour le sens T-L, on a reporte au tableau 2 la valeur de K R pour des accroissements de fissure Aa = 20 mm et Aa = 
40 mm. 

La courbe R permet aussi, par exemple par la methode de L. Schwarmann mentionn6e plus haut, de determiner par 
le calcul les t6nacit6s en contrainte plane (tenacite apparente) et ^ (tenacite effective), en MPaVm, qui corres- 
pondent aux facteurs d'intensite de contrainte critiques pour une eprouvette CCT, qui aurait pour largeur W = 400 mm 
et pour longueur de fissure initiale 2 Bq = 133 mm. Les r6sultats dans les sens T-L et L-T sont egalement donn6s au 
tableau 2 : 



Tableau 2 



Etat 


K R (T-L) Aa=20mm 


K R (T-L) Aa=40mm 


Koo(T-L) 


K.tT-L) 


Kco(L-T) 


Kc(L-T) 


T78 


89,5 


107,5 


75,2 


105,9 


88,8 


137,8 



55 [0011] On a mesure egalement k Petat T78 la Vitesse de propagation de fissure de fatigue da/dn dans le sens T-L 
(en mm/cycle) pour R = 0,1 (rapport entre contrainte minimale et maximale) et pour diff6rentes valeurs de AK (en 
MPaVm) selon la norme ASTM E 647. Les r6sultats, obtenus sur eprouvettes de type CCT de largeur W = 160 mm, 
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sont indiquEs au tableau 3 : 



Tableau 3 



Etat 


AK = 20MPaVm 


AK = 25MPaVm 


AK = 30MPaVm 


778 


10-3 


3 10-3 


6.310- 3 



Exemple 2 

[0012] On a coulE une plaque de composition incluse dans la composition prEfErentielle de la prEsente invention : 
Si = 0,93 Mg = 0,75 Cu = 0,60 Mn = 0,63 Fe = 0,10 Zn = 0,16 ce qui correspond k Mg/Si = 0,81 et Si + 2Mg = 2,43 
La plaque a EtE transformEe dans les memes conditions que dans I'exemple 1, sauf en ce qui conceme le revenu k 
I'Etat T78. Une partie des Echantillons a subi un revenu de 6 h k 175°C puis 5 h k 210°C, soit un temps Equivalent 
total k 175°C de 105 h, conforme k I'enseignement prEfErentiel du brevet EP 0787217. Une autre partie a subi un 
revenu de 6 h k 175 °C puis 13 h k 190°C, soit un temps Equivalent total k 175°C de 55 h, conforme k la prEsente 
invention. On a procEdE pour les Etats T6 et T78 1 05 h et 55 h aux mdmes mesures que dans I'exemple 1 . Les rEsultats 
sont rassemblEs aux tableaux 4,5 et 6. 

Tableau 4 

Etat " "fiVg (TL) | R m (TL) | A (TL) | Sensibility CI 
T6 j 360 397 7,5 Oui 

T78(105h) 305 337 10,5 Non 

T78(55h) 339 367 9,2 Non 



[001 3] On constate que le revenu k 55 h de temps Equivalent amEliore nettement la resistance mEcanique par rapport 
k celui k 1 05 h de temps Equivalent, tout en prEsentant la m§me dEsensibilisation k la corrosion intercristalline. 



Tableau 5 



Etat 


Kr (T-L) Aa=20mm 


K R (T-L) Aa=40mm 


Koo(T-L) 


Kc(T-L) 


Kco(L-T) 


KcO-T) 


T6 


101,1 


126,2 


87,9 


121,7 


104,4 


155,1 


T78 105h 


94,4 


119,6 


83,1 


117,5 


91,6 


137,9 


T78 55h 


96,5 


125 


86,9 


125,7 







[0014] On constate d'une part qu'& revenu identique, la variation de composition entre I'exemple 1 et I'exemple 2 
conduit k une amElioration de la tEnacitE, quelque soit le paramEtre de mesure utilisE, et que d'autre part, k composition 
identique, le revenu k 55 h de temps Equivalent amEliore Egalement la tEnacitE. 

40 



Tableau 6 



Etat 


AK = 20MPaVm 


AK = 25 MPaVm 


AK = 30MPaVm 


T6 


1,210-3 


3 10-3 


510-3 


T78 (105 h) 


10-3 


210-3 


4 10-3 


T78 (55 h) 


1,210-3 


3 10-3 


5 10-3 



[0015] On constate qu'avec le revenu et la composition prEfErentielle selon ('invention, il n'y a pas de degradation 

so de da/dn entre I'Etat T6 et I'Etat T78. 

[0016] Sur les mEmes tdles k I'Etat T6 et T78, on a prElevE des Ebauches d'Eprouvettes de fatigue qui ont EtE ex- 
posEes pendant un an en atmosphere marine su r la c6te mEditerranEenne. AprEs usinage, les Eprouvettes, prEsentant 
un facteur de concentration decontrainte proche de 1 , ont 6t6 testees en fatigue-endurance, pour determiner le nombre 
de cycles k rupture, k diffErents niveaux de contrainte et k la frequence de 30Hz, pour un rapport de charge R = 0,1 . 

55 Les rEsultats sont reprEsentEs k la figure 1 sous la forme de courbes de Wohler, k la fois sur le matEriau non corrodE 
(en traits pleins) et sur les Eprouvettes corrodEes (points individuels). 

Ces rEsultats montrent I'avantage du traitement T78 par rapport au traitementT6 en terme d'abattement de la tenue 
en fatigue aprEs exposition k la corrosion. 



10 



15 



20 



25 



Jl 



EP1 143 027 A1 

Exemple 3 

[0017] On a coul6 3 plaques en alliages A, B et C, dont les compositions (en poids %), incluses dans le domaine de 
composition pr6f6rentiel de I'invention, et les 6paisseurs finales de laminage e, sont indiquSes au tableau 7 : 

5 



Tableau 7 



10 



alliage 


e (mm) 


Si 


Mg 


Cu 


Mn 


Fe 


Zn 


Si+2Mg 


A 


1,4-3,2 


0,93 


0,75 


0,60 


0,63 


0,10 


0,16 


2,43 


B 


4-8 


0,91 


0,76 


0,64 


0,59 


0,13 


0,17 


2,43 


C 


4,5-6 


0,94 


0,80 


0,64 


0,56 


0,10 


0,13 


2,54 



[001 8] Les plaques ont 6t6 transform6es de manfere identique k celles des exemples pr6c6dents jusqu'au revenu, 
15 k ceci pr6s que, pour les Spaisseurs sup6rieures ou 6gales k 4,5 mm, indiqu6es au tableau 7, il n*y a pas eu de laminage 
&froid. On a effectu6 pourtous les Schantillons le m§me revenu 6 h k 175°C + 13 h k 190°C, soit un temps Equivalent 
total k 175°C de 55 h. On a effectu6 les m§mes mesures que dans les exemples pr6c6dents : caracteristiques m6ca- 
niques statiques sens TL R 0 2 (en MPa), Rm (en MPa) et A (en %), sensibility k la corrosion intercristalline, tenacity 
sens T-L (en MPaVm), et Vitesse de propagation de fissures (sens T-L). Les r6sultats sont indiqu6s aux tableaux 8, 9 
20 et10. 



Tableau 8 



25 



30 



Alliage-6p. 


Ro, 2 (TL) 


Rm (TL) 


A (TL) 


Sensibility Ol 


A 1 ,4 mm 


337 


363 


8,3 


Non 


A 3,2 mm 


339 


367 


9,2 


Non 


B4mm 


340 


369 


9,1 


Non 


B8mm 


345 


371 


8,9 


Non 


C 4,5 mm 


337 


367 


9,4 


Non 


C 6 mm 


351 


379 


9,4 


Non 



Tableau 9 



Alliage-6p. 


KrCT-L) Aa=20mm 


K R (T-L) Aa=40mm 


Kco(T-L) 


Kc(T-L) 


A 1 ,4 mm 


90 


122,5 


85,5 


129,7 


A 3,2 mm 


95,5 


125 


86,9 


125,7 


B8 mm 


110 


134 


93,8 


126,1 


C 4,5 mm 


98,5 


121,5 


84,9 


114,7 



45 Tableau 1 0 



Alliage-6p. 


AK = 20 MPaVm 


AK = 25MPa>/m 


AK = 30 MPaVm 


A 1,4 mm 


1,3 10' 3 


2,5 10- 3 


5,2 10-3 


A 3,2 mm 


1,1 10' 3 


310*3 


4,8 10-3 


88mm 


8 10* 4 


2,3 10*3 


4,1 10-3 


C 4,5 mm 


1,1 10- 3 


2,8 10-3 


4,3 10-3 



[0019] On constate que, pourtoutes les 6paisseurs, et qu'il y ait eu ou non un laminage k froid, les valeurs mesur6es 
55 pour les caractEristiques mgcaniques statiques et les t£nacit£s sont sup6rieures aux valeurs minimales indiqu£es plus 
haut pour l'6tat T78, et les vitesses de propagation de fissures da/dn sont inf6rieures aux valeurs maximales indiqu6es 
plus haut pour ce mdme 6tat. 
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Exemple 4 

[0020] On a coute un alliage de composition (% en poids) : Si = 1 ,01 Mg = 0,71 Cu = 0,67 Mn = 0,55 Fe = 0,1 4 Zn 
= 0,15 reste aluminium. 

5 Une premifere plaque de cet alliage a 6t6 soumise k la gamme de fabrication A comportant les stapes suivantes : 
homoggngisation de 4 h k 540°C + 24 h k 565°C, scalpage, r£chauffage k 530°C, laminage k chaud d'une bande 
jusqu'a 4,5 mm, ddbitage de la bande en tdles, mise en solution au four k air de 40 mn k 550°C, trempe k eau, 
parachfcvement, revenu T6 de 8 h k 1 75°C. 

Une seconde plaque a subi une gamme de fabrication B comportant les m§mes stapes k I'exception de l'homog6n6i- 
10 sation pr6alable. On a mesur6 k l'6tat T4 (avant revenu) la taille de grain (6paisseur e et longueur I), en surface et k 
mi-6paisseur de la tdle, par microscopie optique sur coupe polie, ainsi que la distribution des dispersoides Al-Mn-Si 
en microscopie 6lectronique en transmission. Cette distribution est 6valu6e par le param&tre ECD (Equivalent Circle 
Diameter) = V4A/rc dans lequel A est I'aire des phases observes sur la coupe micrographique. Pour caracteriser la 
formabiiite, on utilise le param&tre LDH (Limit Dome Height). Ce param&tre est d6fini dans la demande de brevet EP 
15 1045043 au nom de la demanderesse. Les r6sultats sont indiqu6s au tableau 11 : 



Tableau 11 



Gamme 


e grain surface 
(Urn) 


1 grain surface 
(u.m) 


e grain mi-ep. 
(urn) 


1 grain mi-ep. 
ftim) 


ECD (nm) 


LDH (mm) 


A 


27 


143 


23 


140 


271 


92 


B 


40 


316 


30 


320 


108 


73 



[0021 ] On constate qu'& I'tiftat T4, c'est-6-dire l'6tat dans lequel les tdles sont Iivr6es le plus souvent au constructeur 
a^ronautique qui effectue la mise en forme, puis le revenu, la gamme A avec homog6n6isation conduit k une taille de 
grain plus faible, et done une rugosity plus faible apr&s usinage chimique, et une meilleure formabilit6. 
[0022] On a compar6 6galement les caracteristiques m6caniques statiques R 0 2 (en MPa), R m (en MPa) et A (en %) 
sens L et TL k T6tat T6 pour les deux gammes. Les r6sultats sont indiqu6s au tableau 12 : 



Tableau 12 



Gamme 


Ro, 2 fTL) 


Rm (TL) 


A (TL) 


Ro,2 (L) 


Rm(L) 


A(L) 


A 


361 


390 


11.3 


374 


386 


12,0 


B 


359 


389 


10,5 


367 


386 


12,7 



[0023] On peut conclure que Phomog6n6isation n*a pas d'effet signrf icatif sur les caracteristiques m6caniques k l'§tat 
T6. 

Exemple 5 

[0024] On a coul6 une plaque en alliage de composition (% en poids) : Si = 0,82 Mg = 0,68 Cu = 0,55 Mn = 0,57 Fe 
= 0,13 Zn = 0,14 reste aluminium. 

Cette plaque a 6t6 soumise k la gamme de fabrication suivante : homog6n6isation de 4 h k 540°C + 24 h k 565°C, 
scalpage, r£chauffage k 530°C, laminage k chaud d'une bande jusqu'& 5 mm, d£bitage de la bande en tdles, mise en 
solution au four k air de 40 mn k 550°C, trempe k eau, parach&vement, revenu T78 de 6 h k 175°C + 13 h k 190°C 
(soit 55 h de temps Equivalent k 1 75°C). 

On a mesur6 les caractSristiques m6caniques statiques Rq^, R m (en MPa) et A (en %) sens TL k cet 6tat T78, ainsi 
que la tenacity sens T-L (en MPaVm), la Vitesse de propagation de fissures sens T-L, et la sensibility k la corrosion 
intercristalline de la m§me manfere qu'aux exemples 1 , 2 et 3. Les r6sultats sont indiqu^s aux tableaux 13, 14 et 15 : 



Tableau 13 



Gamme 


R 0t2 (TL) 


Rm (TL) 


A (TL) 


Sensibility CI 


Homog.+T78 


337 


359 


11 


Non 
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Tableau 14 



5 



Etat 


KflfT-L) Aa=20mm 


KrCT-L) Aa=40mm 


Kco(T-L) 


Kb(T-L) 


Homog + T78 


115 


142 


98,8 


136 



Tableau 15 



10 



Etat 


AK = 20 MPaVm 


AK = 25 MPaVm 


AK = 30 MPaVm 


Homog.+T78 


1,1 10- 3 


2,1 10' 3 


4,0 10* 3 



[0025] SI on compare ces r6sultats k ceux du tableau 4 de I'exemple 2, on remarque que, k l'6tat T78 egalement, 
l'homog6n6isation n'a pas d'effet significatlf sur les caracteristiques mecaniques, ia Vitesse de propagation de fissures 
15 ni sur la sensibility k la corrosion intercristalline, mais semble augmenter la tenacity mesurSe par la courbe R. 

Exemple 6 

[0026] On a pr6lev6 des echantillons sur les tdles de I'exemple 3 et de I'exemple 5 k difterentes 6paisseurs et avec 
20 differents types de parachevement, comportant Tune au moins des operations de defripage (D), planage par rouleaux 
(P) ou planage par traction (T). On a mesur6 dans chaque cas la limite d'eiasticite R 0 2 dans le sens TL (en MPa) k 
retat T4 et k retat T78 t ainsi que la sensibility k la corrosion intercristalline k I'Stat T78. Cette corrosion a ete qualiftee 
de « legfcre » lorsqu'elle fait apparaTtre des piqQres avec de courtes ramifications intergranulaires. Les r6sultats sont 
indiqu^s au tableau 16 : 

25 

Tableau 1 6 



35 



Ex.-alliage 


e (mm) 


Parach. 


R 0t2 (TL)T4 


R 0 2 T78 


Sens. CI 


3A 


1,4 


D+P+T 


218 


337 


Non 


3A 


3,2 


D+P+T 


215 


339 


Non 


3B 


4 


D+P+T 


218 


340 


Non 


3B 


8 


T 


181 


345 


L£g£re 


3C 


4,5 


D+P+T 


203 


337 


Non 


3C 


6 


T 


198 


351 


L6gfcre 


5 


2,2 


D+P+T 


179 


340 


Oui 


5 


2,2 


D+P+T 


211 


336 


L6g6re 


5 


2,5 


D+P+T 


224 


332 


Non 


5 


2,5 


D+P+T 


200 


j 330 


L6g6re 


5 


3,2 


D+P+T 


245 


326 


Non 


5 


5 


P+T 


218 


337 


Non 



[0027] Les r6sultats report6s k la figure 2 montrent, pour une composition donnSe, une correlation nette entre la 
resistance k la corrosion intercristalline k P6tatT78 et la limite d'6lasticit6 k l'6tat T4. 

Exemple 7 

[0028] A partir de la tdle correspondant k la 7 6me ligne du tableau 14 (composition de i'exemple 5, gpaisseur 2,2 
mm), on a realise en laboratoire diff6rents parachevements k I'etat T4 consistent en une traction contr6!6e k 3,2% 
d'allongement permanent, et un laminage k froid k diff6rents niveaux d'allongement permanent entre 2,6 et 8,7%. Les 
echantillons ainsi obtenus ont 6t6 soumis d'une part k un revenu A de 6 h k 175°C + 13h k 190°C, correspondant k 
un etat T78 avec temps equivalent k 1 75°C de 55 h, et d'autre part k un revenu B de 6 h k 1 75°C + 6 h k 1 90°C, etat 
I6gerement sur-revenu avec un temps equivalent k 1 75°C de 31 h, permettant d'exacerber la sensibility k la corrosion 
intercristalline. On a mesure la limite d'eiasticite (en MPa) et I'allongement (en %) sens TL k I'etat T4 et la limite 
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d'yiasticity sens TL k l'6tat T78 aprfcs revenu A (tableau 17), ainsi que la sensibility k la corrosion intercristalline pour 
les revenus A et B, en indiquant la profondeur de Cattaque (en et l'6tendue de I'attaque en % de la surface affectee 
(tableau 18). 

5 Tableau 1 7 



Parachfcvement 


R 0f2 (T4-TL) 


Ro 2 (T78-TL) 


A (T4-TL) 


Sans 


191 


337 


24,6 


Traction 3,2% 


234 


330 


21,7 


Laminage 2,6% 


235 


333 


21,4 


Laminage 3,5% 


236 


332 


21,1 


Laminage 5,3% 


261 


336 


18,7 


Laminage 8,7% 


285 


340 


16,4 



Tableau 1 8 



Parachfcvement 


Revenu A Sensibility 
CI 


Profondeur Etendue 


Revenu B Sensibility 
CI 


Profondeur Etendue 


Sans 


Oui 


190nm-10% 


Oui 


150 nm-20% 


Traction 3,2% 


L6g6re 


10 urn 


Oui 


140 jim-1% 


Laminage 2,6% 


L6gfcre 


10 urn 


Oui 


190 


Laminage 3,5% 


Non 




Oui 


125 iim-10% 


Laminage 5,3% 


Non 




Oui 


25 p.m-1% 


Laminage 8,7% 


Non 




Non 





20 



25 



30 



35 



[0029] On constate k nouveau la correlation entre la limite d'yiasticity k l'6tat T4 et la dysensibilisation k la corrosion 
intercristalline k I'ytat T78. On constate par ailleurs qu'un taux d'ycrouissage yievy n'entraine pas de dygradation de 
la limite d'yiasticity aprfcs revenu, comme on aurait pu s*y attendre, puisqu'on accyi6re la cinytique de revenu. 



Revendications 



40 



45 



50 



1. Procydy de fabrication d'un yiyment de structure d'avion k partir de produits laminys, fiiys ou forgys en alliage 
d'aluminium comportant : 

la couiye d'une ybauche de composition (% en poids) : 

Si : 0,7 - 1,3 Mg : 0,6 - 1,1 Cu : 0,5 -1,1 Mn : 0,3 - 0,8 Zn < 1 Fe < 0,30 Zr < 0,20 Cr < 0,25 autres yiyments 
< 0,05 chacun et < 0,15 au total, reste aluminium, 

la transformation k chaud, et yventuellement k froid, de cette ybauche pour obtenir un produit, 
la mise en solution du produit entre 540 et 570°C, 
la trempe du produit, 

la realisation de ryiyment de structure par mise en forme du produit, et yventuellement soudage, 
le revenu de ryiyment de structure, en un ou plusieurs paliers, pour lequel le temps yqulvalent total k 1 75°C 
exprimy en heures est compris entre (-1 60 + 57?) et (-1 84 + 69y), y ytant la somme des teneurs en % en poids 
Si + 2Mg + 2Cu. 



2. Procydy selon la revendication 1 , caracterise en ce que Y6 bauche est homogy n£ isye k une temperature comprise 
entre 540 et 570°C. 



55 3. Procydy selon Tune des revendications 1 ou 2, caracterise en ce que le produit trempy est soumis, avant revenu, 
k un ycrouissage k froid conduisant k un allongement permanent compris entre 1 et 15%. 
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4. Precede selon la revendication 3, caracterlse en ce que I'ecrouissage k froid conduit k un allongement permanent 
compris entre 2 et 10%. 

5. Proc6d6 selon Tune des revendications 1 k 4, caracterlse en ce que le revenu a un temps Equivalent total k 
5 175°C (en h) compris entre (-150 + 57t) et (-184 + 69t). 

6. Proc6d6 selon Pune des revendications 1 k 5, caracterlse en ce que la composition des produits est la suivante 
(% en poids) : 

Si : 0,7 - 1 ,1 Mg : 0,6 - 0,9 Cu : 0,5 - 0,7 Mn : 0,3 - 0,8 Zr < 0,2 Fe < 0,2 Zn < 0,5 Cr < 0,25 Mg/Si < 1 , Si + 2Mg : 
10 2,0 - 2,6 autres Elements < 0,05 chacun et 0,15 au total, reste aluminium. 

7. ProcEde selon la revendication 6, caracterlse en ce que Si + 2Mg est compris entre 2,3 et 2,6. 

8. Proc6de selon Pune des revendications 6 ou 7, caracterlse en ce que le temps Equivalent total de revenu k 1 75°C 
15 . est compris entre 40 et 65 h. 

9. Proc6d6 de fabrication d'un Element de structure d'avion selon Pune des revendications 3k&, caracterlse en ce 
qu'il comporte {'assemblage de t6les et de profiles et que les profiles subissent avant assemblage et revenu un 
ecrouissage supplemental par rapport aux tdles de manifere k porter leur resistance k la corrosion intercristalline 

20 sensiblement au m§me niveau. 

1 0. Element de fuselage d'avion, caracterlse en ce qu'il est realise k partir d'un produit laming, file ou forge en aliiage 
de composition (% en poids) : 

Si : 0,7 - 1 ,1 Mg : 0,6 - 0,9 Cu : 0,5 - 0,7 Mn : 0,3 - 0,8 Zr < 0,2 Fe < 0,2 Zn < 0,5 Cr < 0,25 Mg/Si < 1 , Si + 2Mg : 
25 2,0 - 2,6 autres elements < 0,05 chacun et 0,15 au total, reste aluminium, 

mis en solution, trempe, forme et revenu k l'6tat T78 avec un temps equivalent total k 1 75°C compris entre 40 et 
65 h. 

1 1 . Element de fuselage selon la revendication 1 0, caracterlse en ce que Si + 2Mg est compris entre 2,3 et 2,6 

30 

12. Element de fuselage selon Pune des revendications 10 ou 11 , caracterlse en ce qu'il presente dans le sens TL, 
une limite d'eiasticite Ro 2 > 330 MF>a » une resistance k la rupture R m > 360 MPa et un allongement A > 8%. 

13. Element de fuselage selon Pune des revendications 10 k 12, caracterlse en ce qu'il presente une tenacite en 
35 contrainte plane dans le sens T-L telle que Pune au moins des proprietes suivantes soit verifiee : 

K R (Aa = 20 mm) > 90 MPaVm 
K R (Aa = 40 mm) > 115 MPaVm 
K c0 >80MPa>/m 
40 K c >110MPaVm 

14. Element de fuselage selon Pune des revendications 10 6 13, caracterlse en ce qu'il presente une tenacite en 
contrainte plane dans le sens L-T telle que : 

> 90 MPaVm ou K c > 130MPaVm. 

45 

15. Element de fuselage selon Pune des revendications 10 k 14, caracterlse en ce qu'il presente une Vitesse de 
propagation de fissures da/dn, mesuree dans le sens T-L pour R = 0,1 , inferieure k : 

2 10* 3 mm/cycle pour AK = 20 MPaVm 
so 4 1 o* 3 mm/cycle pour AK = 25 MPaVm 

8 10* 3 mm/cycle pour AK = 30 MPaVm 

16. Element de fuselage realise k partir d'un produit lamine, file ou forge en aliiage de composition (% en poids) : 

Si : 0,7 - 1 ,1 Mg: 0,6 - 0,9 Cu : 0,5 - 0,7 Mn : 0,3 - 0,8 Zr < 0,2 Fe < 0,2 Zn < 0,5 Cr < 0,25 Mg/Si < 1 , Si + 2Mg : 
55 2,0 - 2,6 autres elements < 0,05 chacun et 0,15 au total, reste aluminium, mis en solution, trempe, forme et revenu 
k retat T6. 

17. Element de fuselage selon la revendication 16, caracterlse en ce qu'il presente dans le sens TL, une limite 



EP1 143 027 A1 



d'6lasticit6 > 350 MPa, une r6sistance k la rupture > 380 MPa et un allongement A > 6%. 

18. Element de fuselage selon Tune des revendications 16 ou 17, caracterise en ce qu'il pr§sente une tenacity en 
contrainte plane dans le sens T-L telle que Tune au moins des propri§t6s suivantes solt v6rifi6e : 

5 

Kp (Aa = 20 mm) > 95 MPaVm 
K R (Aa = 40 mm) > 120 MPaVm 
K c0 >85MPaVm 
K c >115MPaVm 

10 

19. Element de fuselage selon Tune des revendications 16 & 18, caracterise en ce qu'il pr^sente une tenacity en 
contrainte plane dans le sens L-T telle que : 

> 1 00 MPaVm ou Kc> 1 50 MPaVm. 

15 20. Element de fuselage selon Tune des revendications 16 6 19, caracterise en ce qu'il pr6sente une Vitesse de 
propagation de fissures da/dn, mesur6e dans le sens T-L pour R = 0,1 inf6rieure & : 

2 10* 3 mm/cycle pour AK = 20 MPaVm 
4 1 0" 3 mm/cycle pour AK = 25 MPaVm 
20 8 10" 3 mm/cycle pour AK = 30 MPaVm 



55 



EP1 143 027 A1 




3 2 § « 8 8 8 R~ 



EP 1 143 027 A1 




10 ?i!lW!SuaS 



EP 1 143 027 A1 



Offlceouropfen p^ppQpj RECHERCHE EUROPEENNE 
deabravats EP 01 42 0078 



DOCUMENTS CONSIDERES COMME PERTINENTS 



Categorie 



Citation du document avec indication, encasde besom, 
das parties parttnantes 



RewiScailon 



ClASSEMENT OE LA 

(IntCl.T) 



D,X 



US 5 8S8 134 A (BECHET DENIS ET AL) 

12 Janvier 1999 (1999-01-12) 

* revendlcatlons 1,4,5; exemple 3 * 



1-20 



C22F1/05 
C22F 1/057 
C22C1/08 



OOMAINES TECHNIQUES 
RECHERCHES (lrt.CI.7) 



C22F 
C22C 



Le present rapport a 6 te etaWi pour toutes las revendteattons 



Lioudei&roctotcto 

LA HAYE 



DaSs tfttchAwnmont do la recharchc 

18 julllet 2001 



Gregg, N 



CATEGORIE DBS DOCUMENTS CITES 

X : partlculieremani pert inert a tui seul 

Y : partlcuieremeni pertinent en combtnatson avec un 

autre documenl do la meme categorie 
A : amere-pten technotogjque 
O : dVulgaibn non-ecrtta 
P : document inJercaJalre 



T : theorie ou pnncfce a ta base da r invert ton 
E : document do brevet anterieur, mala pubOe a la 

dale de depot ou apres cette date 
O : efts dans ta damande 
L : cte pour tfautres raisons 

& : membra de la meme tamflle, documenl correspond ani 



EP 1 143 027 A1 



ANNEXE AU RAPPORT DE RECHERCHE EUROPEENNE 
RELATtF A LA DEMANDS DE BREVET EUROPEEN NO. 



EP 01 42 0078 



La presents annexe Intfique les membres de la lamille de brevets relatite aux documents brevets cttesdans te rapport de 
recherche europgenne vis6 d-dessus. 

Lesdits members sent contenus au fichler intormatlque de I'Ofllceeuropeen des brevets a ia date du 

Les renseignements toumis sont donnes a titre indteatit et n'engagent pas la responsabiiitede rotfiee europeen des brevets. 

18-07-2001 



Document brevet cits 


Date de 




Membre(s) de la 


Dated© 


au rapport de recherche 


publication 




lamille de brevets) 


publication 


US 5858134 A 


12-01-1999 


FR 


2726007 A 


26-04-1996 






CA 


2202184 A 


02-05-1996 






DE 


69502508 D 


18-06-1998 






DE 


69502508 T 


10-09-1998 






EP 


0787217 A 


06-08-1997 






WO 


9612829 A 


02-05-1996 






JP 


10512924 T 


08-12-1998 



Pour tout renseionement concemant cette annexe : voir Journal Offlclel de rOffice europeen des brevets, No. 1 2/82 



